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In the article, based on the theory of multidimensional linear Kalman filtering, developed 
the algorithm for recognizing the flight mode of a helicopter in the airborne radar system for 
the subsequent choice of the method of homing a carrier for it. Accuracy and probabilistic 
characteristics of the algorithm are obtained.
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В статье на основе теории многомерной линейной калмановской фильтрации разработан 
алгоритм распознавания в радиолокационной системе воздушного базирования режима полета 
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вертолета для последующего выбора метода самонаведения носителя на него. Получены 
точностные и вероятностные характеристики алгоритма.
Ключевые слова: распознавание, фильтр Калмана, режим полета вертолета, радиолокационная 
система воздушного базирования.
Современные и перспективные вертолеты являются опасными низкоскоростными, мало-
высотными и высокоманевренными воздушными целями, успешно противостоящими назем-
ным средствам ПВО. Одним  из вариантов активного противодействия воздушной цели класса 
«вертолет» может быть обнаружение его и последующее поражение с борта перспективного 
авиационного комплекса с помощью управляемой ракеты класса  «воздух – воздух» с активной 
радиолокационной головкой самонаведения.
Для наведения на вертолет необходимо применять метод самонаведения ракеты, соответ-
ствующий режиму его полета. Так, метод пропорционального наведения применим при ста-
ционарном режиме полета вертолета, метод пропорционального наведения с положительным 
или отрицательным смещением – при полете вертолета с ускорением или торможением, метод 
погони  с дополнительным углом упреждения – при полете вертолета в режиме «висение».
Очевидно, что выбор того или иного метода самонаведения должен осуществляться на 
основе распознавания режима полета вертолета  в радиолокационной системе воздушного 
базирования. При этом установлено, что информативным параметром отраженного от верто-
лета радиолокационного сигнала является изменение во времени его доплеровской частоты, 
обусловленной скоростью сближения ракеты с вертолетом. В настоящее время режим такого 
распознавания режима полета вертолета в радиолокационной системе воздушного базиро-
вания в интересах последующего выбора, соответствующего метода самонаведения ракеты 
отсутствует.
Цель работы – разработка алгоритма распознавания режима полета вертолета в радио-
локационной системе воздушного базирования, который обеспечивал бы выбор соответствую-
щего метода самонаведения ракеты на него и получение точностных и вероятностных харак-
теристик.
Разработку алгоритма распознавания произведем при частично заданной структуре авто-
селектора скорости радиолокационной системы воздушного базирования (РЛС ВБ) и наличии 
измерений дальности и собственного ускорения носителя. Пусть справедлива гипотеза Гij о 
том, что в каждый дискретный момент времени на выходе блока дискретной логики формиру-
ются отсчеты доплеровской частоты, обусловленной скоростью сближения носителя РЛС ВБ 
с вертолетом, соответствующие i-му режиму и j-му набору параметров полета вертолета. При 
этом справедливы условия (1) и (2).
Для на едения на вертолет необходимо применять метод самонаведения 
ракеты, соответствующий режиму его полета. Так, метод пропорционального 
нав дения применим при стационарн м реж ме полета вертолета, метод 
пропорционального наведения с положительным или отрицательным смещением – 
при полете вертолета с ускорением или торможением, метод погони  
с дополнительным углом упреждения – при полете вертолета в режиме висение. 
Оче идно, что выбор того или иного метода самонаведения должен 
осуществляться на основе распознавания режима полета вертолета  
в радиолокационной системе воздушного базирования. При этом установлено, что 
информативным параметром отраженного от вертолета радиолокационного 
сигнала является изменение во времени его доплеровской частоты, обусловленной 
скор стью сближен я ракеты с верт летом. В настоящее время режим такого 
распознавания режима полета вертолета в радиолокационной системе воздушного 
базирования в интересах последующего выбора, соответствующего метода 
самонаведения ракеты отсутствует. 
Цель работы – р зработка алгоритма распознавания режима полета 
вертолета в радиолокационной системе воздушного базирования, который 
обеспечивал бы выбор соответствующего метода самонаведения ракеты на него и 
получение точностных и вероятностных характеристик. 
Разработка алгоритма распознавания произведем при частично заданной 
структуре автоселектора скорости радиолокационной системы воздушного 
базирования (РЛС ВБ) и наличии измерений дальности и собственного ускорения 
носителя. Пусть справедлива гипотеза Гij о том, что в каждый дискретный момент 
времени на выходе блока дискретной логики формируются отсчеты доплеровской 
частоты, обусловленной скоростью сближения носителя РЛС ВБ с вертолетом, 
соответствующие i-му режиму и j-му набору параметров полета вертолета. При 
этом справедливы условия (1) и (2). 
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Для наведения на вертолет необходимо применять метод самонаведения 
ракеты, соответству ий режиму его полета. Так, метод пропорционального 
аведения применим при стационарном режиме п лета вертолет , метод 
пропорционального наведения с положительным или отрицательным сме ением – 
при полете вертолета с ускорением или торможением, метод погони 
с дополнительным углом упреждения – при полете вертолета в режиме висение. 
че идно, что выбор того или иного метода самонаведения должен 
осу ествляться на основе распознавания режима полета вертолета 
в радиолокационной системе возду ного базирования. ри этом установлено, что 
информативным параметром отраженного от вертолета радиолокационного 
сигнала является изменение во времени его доплеровской частоты, обусловленной 
скор сть  сближен я ракеты с вертолетом. В настоя ее вр мя режим такого 
распознавания режима полета вертолета в радиолокационной системе возду ного 
базирования в интересах последу его выбора, соответству его метода 
самонаведения ракеты отсутствует. 
ель рабо ы – разработка алгоритма распознавания режима полета 
вертолета в радиолокационной системе возду ного базирования, который 
обеспечивал бы выбор соответству его метода самонаведения ракеты на него и 
получение точностных и вероятностных характеристик. 
Разработк  алгоритма распознавания произведем при частично з данной 
структуре автоселектора скорости радиолокационной системы возду ного 
базирования (РЛС ВБ) и наличии измерений дальности и собственного ускорения 
носителя. усть справедлива гипотеза Гij о том, что в каждый дискретный момент 
времени на выходе блока дискретной логики формиру тся отсчеты доплеровской 
частоты, обусловленной скорость  сближения нос теля РЛС ВБ с вертолетом, 
соответству ие i-му режиму и j-му набору параметров полета вертолета. ри 
этом справедливы условия (1) и (2). 
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где Pij – вероятность того, что на выходе блока дискретной логики имеется отсчет доплеров-
ской частоты, соответствующий i-му режиму полета вертолета с j-м набором его параметров.
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В общем случае наблюдение на входе синтезируемого алгоритма на k-м шаге его работы 
для каждой гипотезы Гij будет иметь следующий вид:
Гij : Yij(k) = Hij(k) Xij(k) + ξij(k), (3)
где Xij – вектор состояния, фазовыми компонентами которого являются оцененные значения 
доплеровской частоты, дальности до вертолета  и собственного ускорения носителя РЛС ВБ в 
радиальном направлении;  Hij – переходная матрица наблюдения; ξij – вектор-столбец шумов 
наблюдения, представляющий собой гауссовские «белые» последовательности с нулевым ма-
тематическими ожиданиями (МОЖ) и матрицей спектральных плотностей Nξ.
Исходя из этого оценка доплеровских частот с учетом дальности  до вертолета и собствен-
ного ускорения носителя РЛС ВБ должна производиться  в нескольких оптимальных фильтрах 
(ОФ), в каждом из которых априорные сведения, принятые при фильтрации, соответствуют 
определенной гипотезе относительно режима полета вертолета, т. е. блок оценок в алгоритме 
распознавания должен быть многоканальным по числу 
где Pij – вероятность того, что на выходе блока дискретной логики имеется отсчет 
доплеровской частоты, соответствующий i-му режиму полета вертолета с j-м 
набором его параметров. 
В общем случае наблюдение на входе синтезируемого алгоритма на k-м 
шаге его работы для каждой гипотезы Гij будет иметь следующий вид: 
Гij :        Yij(k) = Hij(k) Xij(k) + ξij(k), (3) 
где Xij – вектор состояния, фазовыми компонентами которого являются 
оцененные значения доплеровской частоты, дальности до вертолета  
и собственного ускорения носителя РЛС ВБ в радиальном направлении;  
Hij – переходная матрица наблюдения; ξij – вектор-столбец шумов наблюдения, 
представляющий собой гауссовские «белые» последовательности с нулевым 
математическими ожиданиями (МОЖ) и матрицей спектральных плотностей Nξ. 
Исходя из этого оценка доплеровских частот с учетом дальности  
до вер ол та и с бстве ного ускорен я носителя РЛС ВБ должна производиться  
в нескольких оптимальных фильтрах (ОФ), в каждом из которых априорные 
сведения, принятые при фильтрации, соответствуют определенной гипотезе 
относительно режима полета вертолета, т. е. блок оценок в алгоритме 
распознавания должен быть многоканальн   41,i = . 
Кроме того, при справедливости гипотезы относительно i-го режима полета 
вертолета может иметь место J наборов параметров его полета.  
В результате блок оценок должен быть многоканальным и по числу наборов 
параметров полета вертолета при каждой принятой гипотезе относительно 
режима его полета. Отсюда следует, что блок оценок должен представлять собой 
матрицу оптимальных фильтров, в каждом из которых производится совместная 
фильтрация последовательных дискретных отсчетов доплеровских частот, 
дальности и собственного ускорения. На основе наблюдения (3) в каждом ОФ  
с учетом принятых априорных сведений производится оценивание истинного 
вектора состояния X(k). 
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Кроме того, при справедливости гипотезы относительно i-го режима полета вертолета мо-
жет иметь место J наборов параметров его полета.  В результате блок оценок должен быть мно-
гоканальным и по числу наборов параметров полета вертолета при каждой принятой гипотезе 
относительно режима его полета. Отсюда следует, что блок оценок должен представлять собой 
матрицу оптимальных фильтров, в каждом из которых про зводится совместная фильтрация 
последовательных дискретных отсчетов доплеровских частот, дальности и собственного уско-
рения. На основе наблюдения (3) в каждом ОФ  с учетом принятых априорных сведений произ-
водится оценивание истинного вектора состояния X(k).
Из полученной совокупности оценок необходимо выбрать только одну Из полученной сов купности оценок необходимо выбрать тольк  jiˆ?
?
X , 
которая в соответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинному вектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
линейными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калмановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюдения 
размерности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режиме висения. 
Стационарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следующим образом: 
 которая в со-
ответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее близка к истинному 
вектору Xij, т.е. гипотезе Гij.
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются линейными, можно 
использовать для синтеза каждого оптимального фильт а мног мерную инейную калманов-
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Из полученной совокупности оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
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близка к истинному вектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
линейными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калмановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюдения 
размерности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режиме висения. 
Стационарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следующим образом: 
(4)
Из по ученной совокупности ценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
которая в соответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близк  к истинному вектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
линейными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калмановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QPP ; (4) 
)1()1()1()1()1( T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1()()1()1( 1T ++=+ −− kkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1()1( +++−+=+ kkkkk XHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkk ZKXX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); (k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюдения 
размерности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режиме висения. 
Стационарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следующим образом: 
(5)
Из полученной сов купно ти оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
которая в соответств и с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинн му вектору Xij, т. . гипотезе Гij.
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
л нейными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калмановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1()1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюдения 
размерности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режиме висения. 
Стационарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следующим образом: 
(6)
з полученной сов купности оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
, 
которая в соответств и с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинному вектору ij, т. е. гипотезе Гij. 
ри условии, что модель набл дения и вектор состояния явля тся 
л нейными, можно использовать для интеза каждого оптимального фильтра 
многомерну  линейну  калмановску  фильтраци , описываему , как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk PP ; (4) 
)1()1()1()1()1( T +++++=+ − kkkkk P ; (5) 
)1()1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk P ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkkZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk Z?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы о ибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); (k) – переходная матрица состояния размерности n×n; (k+1)  
и (k+1) – ковариационные матрицы умов возбуждения и набл дения 
размерности n×n и ×  (  – размерность вектора набл дения) соответственно; 
(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n× ; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности ×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
пределим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режиме висения. 
С ационарный поле  вер оле а 
Система дифференциальных уравнений, описыва их взаимное 
переме ение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следу им образом: 
(7)
Из полученной совокупности оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
которая в соответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинному вектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, ч о модель н блюдения и вектор состояния являются 
лин йными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калма вскую фильтрацию, описыва мую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1()1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюдения 
размерности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроен ых на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в р жи е в сения. 
Ст ционарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть п дставлена след ющим образом: 
(8)
Из полученной совокупности оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
которая в соответствии с выбра ным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинному вектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
линейными, можно использовать для синтеза каждого оптимального фильтра 
многомерную линейную калмановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1( T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1()1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – переходная матрица состояния размерности n×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шу ов возбуждения и наблюдения 
разм ности n×n и m×m (m – размерность вектора наблюдения) соответственно; 
K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки изме ений размернос и m×1; I – единичная матрица размерности n×n. 
Определим ос овные матрицы данных уравнен й для фильтров, 
настро н ых на стационарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  
и полет в режи е висения. 
Стационарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном полете может 
быть представлена следующим образом: 
(9)
где 
Из полученной совокупности оценок необходимо выбрать только одну jiˆ?
?
X , 
которая в соответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка к истинному ектору Xij, т. е. гипотезе Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор состояния являются 
линейными, можно использ ать для синт за каждого оптимальног  филь ра 
многомерную ую кал ановскую фильтрацию, описываемую, как [1, 2, 3] 
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×n (n – размерность вектора 
состояния); Ф(k) – пе еходная матрица сос ояния размерности ×n; Q(k+1)  
и R(k+1) – к вариационные матрицы шумов возбуждени  и наблюдения
размерности n×n и m×m (m – размерн сть вектора наблюдения) с ответственно;
K(k+1) – матрица вес вых коэффициентов и n×m; Z(k+1) – матрица 
невязки измерений размерности m×1; I – единичная ма рица размерности n×n. 
Определим основны  матрицы данных уравнений для фильтров, 
настроенных на стационарный п лет вертолета, с ускоре ием, с торможением  
и полет в режиме вис ия. 
Стац онарный полет вертолета 
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное 
перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационарном п лете может 
быть представл на следующим образом: 
 и 
Из полученной сов купности оценок необходимо выбрать олько одну jiˆ?
?
X , 
кот рая в соответствии с выбранным критерием оптимальности была бы наиболее 
близка  истинному вект ру Xij, . е. г п тез  Гij. 
При условии, что модель наблюдения и вектор со тояния являются 
линейными, можно использовать для синтеза каждого пт мального фильтра 
многомерную линейную калман вскую фильтрацию, описываемую, ка  [1, 2, 3]
)1()()()()1( T ++=+− kkkkk QФPФP ; (4) 
)1()1()1()1()1(Ψ T +++++=+ − kkkkk RHPH ; (5) 
)1(Ψ)1()1()1( 1T +++=+ −− kkkk HPK ; (6) 
)1()1()1()1(Ψ)1( +++−+=+ kkkkk XФHZ ? ; (7) 
)1()1()()()1( +++=+ kkkkk ZKXФX ?? ; (8) 
[ ] )1()1()1()1( +++−=+ − kkkk PHKIP , (9) 
где )1( +− kP  и )1( +kP  – ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  
и фильтрации соответственно, размерности n×  (n – размерность вектора 
со тояния); Ф(k) – пер ходная м трица со т ян я размерности n× ; Q(k+1)  
и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения и наблюде ия 
размерности n×  и m×  (m – размерность вектор  наблюдения) соответств но; 
K(k+1) – матрица весовых коэфф ц ентов размерности n×m; Z(k+1) – матр ца
невязки измер ний размерности m×1; I – един чная матрица р змерности n× . 
Опред лим основные матрицы данных уравне ий для ф льтров, 
настроенных на стационарный полет вертолета, с ускорением, с то можением  
и полет в режиме висения. 
Стационар ый полет вертолета 
Система диффер нциальных уравне ий, описывающих взаимное 
пер м щение носителя РЛС ВБ и вертолета, при его стационар ом полете может 
быть представлена следующим образом: 
 ковариационные матрицы ошибок экстраполяции  и ф льтрации со-
ответственно, размерности n×n (n – размерность вектора состояния); Ф(k) – переходная матрица 
состояния размерности n×n; Q(k+1) и R(k+1) – ковариационные матрицы шумов возбуждения 
и наблюдения размерности n×n и m×m (m – р змерность вектора наблюдения) с о ветственно; 
– 361 –
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K(k+1) – матрица весовых коэффициентов размерности n×m; Z(k+1) – матрица невязки измере-
ний размерности m×1; I – единичная матрица размерности n×n.
Определим основные матрицы данных уравнений для фильтров, настроенных на стацио-
нарный полет вертолета, с ускорением, с торможением  и полет в режиме висения.
стационарный полет вертолета
Система дифференциальных уравнений, описывающих взаимное перемещение носителя 

























































































где Д – наклонная дальность между носителем РЛС ВБ и вертолетом; Vв1 и ΔVв1 –
детерминированная и флюктуационная составляющие радиальной скорости полета 
вертолета; aв1 и Δaв1 – детерминированная и флюктуационная составляющие 
ускорения вертолета (индекс 1 указывает на стационарный режим полета 
вертолета); Vн и ΔVн – детерминированная и флюктуационная составляющие 
скорости полета носителя РЛС ВБ на участке его самонаведения; aн и Δaн –
детерминированная и флюктуационная составляющие ускорения полета носителя 
РЛС ВБ на участке его самонаведения; Δa – постоянная ошибка акселерометра 
носителя РЛС ВБ, обусловленная погрешностями начальной выставки 
гироплатформы, нескомпенсированным дрейфом гироскопов; Ua – низкочастотная 
ошибка измерения, обусловленная шумовыми составляющими ошибок 
акселерометра [4]. 
В векторно-матричной форме система уравнений (10) будет иметь 
следующий вид: 
0)0( XXGNAXX =+= ,? , (11) 
где А – матрица размерности 11х11, имеющая следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 0; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв1; 
a5,5 = –αв1; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa; G – матрица размерности 11×11, 
 (10)
где Д – наклонная дальность между носителем РЛС ВБ и вертолетом; Vв1 и ∆Vв1 – детерми-
нированная и флюктуационная составляющие радиальной скорости полета вертолета; aв1 и 
∆aв1 – детерминирова ная и флюктуационная сост вляющие ускорения вертолета (индекс 1 
указывает на стационарный режим полета вертолета); Vн и ∆Vн – детерминированная и флюк-
туационная составляющие скорости полета носителя РЛС ВБ на участке его самонаведения; aн 
и ∆aн – детерминированная и флюктуационная составляющие ускорения полета носителя РЛС 
ВБ на участке его самонаведения; ∆a – постоянная ошибка акселерометра носителя РЛС ВБ, 
обусловленная погрешностями ачальной выставки гироплатформы, нескомпенс рова ным 
дрейфом гироскопов; Ua – низкочастотная ошибка измерения, обусловленная шумовыми со-
ставляющими ошибок акселерометра [4].
























































































где Д – наклонная дальность между носителем РЛС ВБ и вертолетом; Vв1 и ΔVв1 –
детерминированная и флюктуационная составляющие радиальной скорости полета 
вертолета; aв1 и Δaв1 – детерминированная и флюктуационная составляющие 
ускорения вертолета (индекс 1 указывает на стационарный режим полета 
вертолета); Vн и ΔVн – детерминированная и флюктуационная составляющие 
скорости полета носителя РЛС ВБ на участке его самонаведения; aн и Δaн –
детерминированная и флюктуационная составляющие ускорения полета носителя 
РЛС ВБ а участке его с монаведения; Δa – постоянная ошибка акселерометра 
носителя РЛС ВБ, обусловленная погрешностями начальной выставки 
гироплатформы, нескомпенсированным дрейфом гироскопов; Ua – низкочастотная 
ошибка измерения, обусловленная шумовыми составляющими ошибок 
акселерометра [4]. 
В векто но-матричной форме система уравнений (10) будет иметь 
следующий вид: 
0)0( XXGNAXX =+= ,? , (11) 
где А – матрица размерности 11х11, имеющая следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 0; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв1; 
a5,5 = –αв1; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa; G – матрица размерности 11×11, 
(11)
где А – матрица размерности 11х11, и ющая следующие отличн е от н ля эл менты: a1,2 = a1,3 = 
= a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 0; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв1; a5,5 = –αв1; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa; 
G – матрица размерности 11×11, имеющая следующие ненулевые элементы: имеющая следующие н нулевые элементы: 2ав1в155 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 
;g ,
2
аа1111 2 σα=  Танв1 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N  – транспонированный вектор 
формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими 
ожиданиями и ед ничными интенсивностями, имеющ й размерность 11×1. 
Элементы переходной матрицы наблюдения Н(k) в уравнении (3) будут 
определяться, с одной стороны, составом измерителей функционально связанных 
координат, а с другой – условием наблюдаемости фильтра, которое необходимо 
обеспечить для предотвращения его расходимости. Исходя из этого переходная 
матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а ее ненулевые элементы 
следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1. 
Элементы вектора шумов наблюдения ξ(k), имеющего размерность 3×1, 
являются некоррелированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k). 
Для определения элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравнении (4) необхлдимо 
перейти от векторно-матричного дифференциального уравнения (11) в 
непрерывном времени к аналогичным уравнениям в дискретном виде исходя из 
следующих соотношений [5]: 
,= д)( Tek AФ  (12) 










Tkk , (14) 
где Тд – период дискретизации. 
В первом приближении ограничимся линейными членами, т. е. 
Ф(k) ≈ I + АTд. (15) 
В результате матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля 
элементы: ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6= ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = 
 =ϕ3,3 = ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв1Тд; ϕ5,5 = 1–α в1Тд; ϕ9,7 = –βнТд; 
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд 
 
имеющая следующие ненулевые элементы: 2ав1в155 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 
;g ,
2
аа1111 2 σα=  Танв1 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N  – транспонированный вектор 
формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими 
ожиданиями и единичными интенсивностями, имеющий размерность 11×1. 
Элементы переходной матрицы наблюдения Н(k) в уравнении (3) будут 
определяться, с одной стороны, составом измерителей функционально связанных 
координат, а с другой – условием наблюдаемости фильтра, которое необходимо 
обеспечить для предотвращения его расходимости. Исходя из этого переходная 
матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а ее ненулевые элементы 
следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1. 
Элементы вектора шумов наблюдения ξ(k), имеющего размерность 3×1, 
являются некоррелированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k). 
Для определения элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравнении (4) необхлдимо 
перейти от векторно-матричного дифференциального уравнения (11) в 
непрерывном времени к аналогичным уравнениям в дискретном виде исходя из 
следующих соотношений [5]: 
,= д)( Tek AФ  (12) 










Tkk , (14) 
где Тд – период дискретизации. 
В первом приближении ограничимся линейными членами, т. е. 
Ф(k) ≈ I + АTд. (15) 
В результате матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля 
элементы: ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6= ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = 
 =ϕ3,3 = ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв1Тд; ϕ5,5 = 1–α в1Тд; ϕ9,7 = –βнТд; 
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд 
имеющая следующие ненулевые элементы: 2ав1в155 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 
;g ,
2
аа1111 2 σα=  Танв1 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N  – транспонированный вектор 
формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими 
ожиданиями и единичными интенсивностями, имеющий размерность 11×1. 
Элементы переходной матрицы наблюдения Н(k) в уравнении (3) будут 
определяться, с одной стороны, составом измерителей функционально связанных 
координат, а с другой – условием наблюдаемости фильтра, которое необходимо 
обеспечить для предотвращения его расходимости. Исходя из этого переходная 
матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а ее ненулевые элементы 
следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1. 
Элементы вектора шумов наблюдения ξ(k), имеющего размерность 3×1, 
являются некоррелированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k). 
Для определения элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравнении (4) необхлдимо 
перейти от векторно-матричного дифференциального уравнения (11) в 
непрерывном времени к аналогичным уравнениям в дискретном виде исходя из 
следующих соотношений [5]: 
,= д)( Tek AФ  (12) 










Tkk , (14) 
где Тд – период дискретизации. 
В первом приближении ограничимся линейными членами, т. е. 
Ф(k) ≈ I + АTд. (15) 
В результате матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля 
элементы: ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6= ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = 
 =ϕ3,3 = ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв1Тд; ϕ5,5 = 1–α в1Тд; ϕ9,7 = –βнТд; 
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд 
 
и ющая следующие не улевые элементы: 2ав1в155 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 
;g ,
2
аа11 2 σα=  Танв1 ,0,,,,0,,,,,0 nnn=N  – транспонированный вектор 
формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими 
ожиданиями  единичными нтенсивностями, меющий размерность 11×1. 
Элементы пер ходной матрицы наблюдения Н(k) в уравне ии (3) буд т 
опред ляться, с одной стор ны, со тавом измерител й функционально связанных 
координат, а с другой – условием наблюдаемости фильтра, кот р е необходимо 
обеспечить для предотвращения его расходимости. Исходя из этог  пер ходная 
матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а ее не улевые элементы 
следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1. 
Элементы вектора шумов наблюдения ξ(k), имеющего размерность 3×1, 
являются некоррелированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k). 
Для опред л ния элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравне ии (4) необхлдимо 
пер йти от векторно-матричног  диффер нциальног  уравне ия (11) в 
непре ывном времени к ан логичным уравне иям в дискретном виде исходя из 
следующих соотношений [5]: 
,= д)( Tek AФ  (12) 










Tkk , (14) 
где Тд – период искретизации. 
В первом приближении огранич мся линейными членами, т. е
Ф(k) ≈ I + АTд. (15) 
В результа е матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля 
элементы: ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6= ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 =
 =ϕ3,3 = ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,  = 1; ϕ5,3 = –βв1Тд; ϕ5,5 = 1–α в1Тд; ϕ9,7 = –βнТд; 
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,  = 1–αaТд 
транспонированный век-
тор формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими ожиданиями и 
единичными интенсивностями, имеющий размерность 11×1.
Alexander V. Bogdanov, Sergei A. Gorbunov… Accuracy and Probabilistic Characteristics of the Helicopter Flight…
Элементы переходной матрицы наблюдения Н(k) в уравнении (3) будут определяться, с 
одной стороны, составом измерителей функционально связанных координат, а с другой – усло-
вием наблюдаемости фильтра, которое необходимо обеспечить для предотвращения его рас-
ходимости. Исходя из этого переходная матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а 
ее ненулевые элементы следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1.
Элементы вектора шумов наблюдения ξ(k), имеющего размерность 3×1, являются некорре-
лированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k).
Для определения элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравнении (4) необходимо перейти от 
векторно-матричного дифференциального уравнения (11) в непрерывном времени к аналогич-
ным уравнениям в дискретном виде исходя из следующих соотношений [5]:
имеющая следующие ненулевые элементы: 2ав1в155 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 
;g ,
2
аа1111 2 σα=  Танв1 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N  – транспонированный вектор 
формирующих белых гауссовских шумов с нулевыми математическими 
ожиданиями и единичными интенсивностями, имеющий размерность 11×1. 
Элементы переходной матрицы наблюдения Н(k) в уравнении (3) будут 
определяться, с одной стороны, составом измерителей функционально связанных 
координат, а с другой – условием наблюдаемости фильтра, которое необходимо 
обеспечить для предотвращения его расходимости. Исходя из этого переходная 
матрица наблюдения будет иметь размерность 3×11, а ее ненулевые элементы 
следующие: h1,1 = h2,2 = h2,3 = h2,6 = h2,7 = h3,6 = h3,7 = 1. 
Элементы вектора шумов набл д  ξ(k), ющего азмерность 3×1, 
являются некоррелированными с элементами вектора шумов возбуждения N(k). 
Для определения элементов матриц Ф(k) и Q(k) в уравнении (4) необхлдимо 
перейти от векторно-матричного дифференциального уравнения (11) в 
непрерывном времени к аналогичным уравнениям в дискретном виде исходя из 
следующих со тнош ний [5]: 
,= д)( Tek AФ  (12) 










Tkk , (14) 
где Тд – период дискретизации. 
В первом приближении ограничимся линейными членами, т. е. 
Ф(k) ≈ I + АTд. (15) 
В результате матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля 
элементы: ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6= ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = 
 =ϕ3,3 = ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв1Тд; ϕ5,5 = 1–α в1Тд; ϕ9,7 = –βнТд; 
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд 
(12)
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kk , ( ) 
г е д  е  с ет за . 
 е  е  г а с  е  е а , т. е. 
(k)  I  д. ( ) 
 ез тате ат а (k) ет ет  с е е т е т  
э е е т : 1,2  1,3  1,6  1,7  6,8  д; 3,5  7,9  7,10  7,11  д; 1,1  2,2  
 3,3  4,4  6,6  7,7  8,8  10,10  ; 5,3  в1 д; 5,5   в1 д; 9,7  н д; 
9,9  н д; 11,11  a д 
(13)
(14)
где Тд – период дискретизации.
В первом приближ нии ог аничимся линейным  членами, т. е.
Ф(k) ≈ I + АTд. (15)
В результате матрица Ф(k) будет иметь следующие отличные от нуля элементы: φ1,2 = φ1,3 = 
= φ1,6= φ1,7 = φ6,8 = –Тд; φ3,5 = φ7,9 = φ7,10 = φ7,11 = Тд; φ1,1 = φ2,2 =φ3,3 = φ4,4 = φ6,6 = φ7,7 = φ8,8 = φ10,10 = 
= 1; φ5,3 = –βв1Тд; φ5,5 = 1–α в1Тд; φ9,7 = –βнТд; φ9,9 = 1–αнТд φ11,11 = 1–αa д.
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении линейными 
членами, ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q(k) шумов возбуждения будут 
являться следующие:
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении 
линейными членами, ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q(k) 
















ав1в15,99,5 TqqTqq σασασασα ====  
Полет вертолета с ускорением 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете с ускорением (индекс 2) представляет собой 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –
βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав2в255 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .g , 2аа1111 2 σα=  
Т
анв2 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 =  ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении 
линейными членами, ненулевыми элементами ковариационной матрицы (k) 
















ав1в15,99,5 TqqTqq σασασασα ====  
Полет вертолета с ускорением 
одель вектора состояния, описыва его взаимное переме ение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете с ускорением (индекс 2) представляет собой 























































































атрица А размерности 11×11 имеет следу ие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –
βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
атрица  размерности 11×11 имеет следу ие ненулевые элементы: 
2
ав2в255 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .g , 2аа1111 2 σα=  
Т
анв2 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
атрица  будет иметь следу ие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 =  ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
Полет вертолета с ускорением
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя РЛС ВБ и вер-
толета при его полете с ускорением (индекс 2), представляет собой следующую систему диф-
ференциальных уравнений:
Alexander V. Bogdanov, Sergei A. Gorbunov… Accuracy and Probabilistic Characteristics of the Helicopter Flight…
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении 
линейными членами, ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q(k) 
















ав1в15,99,5 TqqTqq σασασασα ====  
Полет вертолета с ускорением 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете с ускорением (индекс 2) представляет собой 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –
βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав2в255 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .g , 2аа1111 2 σα=  
Т
анв2 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 =  ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
 (16)
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элемент : a1,2 = a1,3 = 
= a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; 
a11,11 = –αa.
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы:
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении 
линейными членами, ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q(k) 
















ав1в15,99,5 TqqTqq σασασασα ====  
Полет вертолета с ускорением 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете с ускорением (индекс 2) представляет собой 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = ; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –
βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,1  = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав2в255 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .g , 2аа1111 2 σα=  
Т
анв2 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 =  ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
После преобразований, определяемых формулами (13) и (14), и ограничении 
линейными членами, ненулевы и элементами ковариационной матрицы Q(k) 
















ав1в15,99,5 TqqTqq σασασασα ====  
Полет вертолета с ускорением 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете с ускорением (индекс 2) представляет собой 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = 1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –
βв2; a5,5 = –αв2; a9,7 = –βн; 9,9  –αн; a 1,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав2в255 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .g , 2аа1111 2 σα=  
Т
анв2 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 =  ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = 7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элеме ты: φ1,2 = φ1,3 = φ1,6 = φ1,7 = 
= φ6,8 = –Тд; φ3,5 = φ7,9 = φ7,10 = φ7,11 = Тд; φ1,1 = φ2,2 = φ3,3 = φ4,4 = φ6,6 = φ7,7 = φ8,8 = φ10,10 = 1; φ5,3 = –βв2Тд; 
φ5,5 = 1–αв2Тд; φ9,7 = –βнТд;  φ9,9 = 1–αнТд; φ11,11 = 1–αaТд.
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения будут являться 
следующие: 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10  1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = –αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1–αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1 αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1–αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элемент : a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
Полет вертолета с торможением
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ и вертолета 
при его полете с торможением (индекс 3), имеет следующий вид:
Alexander V. Bogdanov, Sergei A. Gorbunov… Accuracy and Probabilistic Characteristics of the Helicopter Flight…
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1–αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
 
(17)
Матрица А размерности 11×11 и еет следующие отличные от н ля элементы: a1,2 = a1,3 = 
= a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5  7,9  7,10 = a7,11 = 1; a5,3  βв3; a5,5 = –αв3; a9,7  –βн; a9,9 = –αн; 
a11,11 = –αa.
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы:
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1–αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещение носителя РЛС ВБ 























































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; a9,7 = –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв2Тд; ϕ5,5 = 1–αв2Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Не улевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 




















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета с торможением 
Вектор состояния, описывающий взаимное перемещ ние носителя РЛС ВБ 




















































































Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля 
элементы: a1,2 = a ,3 = a1,6 = a1,7 =a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,3 = –βв3; 
a5,5 = –αв3; 9,7  –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 1 × 1 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в355 2 σα=,g ; 2нн9,9 2 σα=g ; .2 2аа11,11 σα=g  
Т
арв3 00000000 n,,n,,,,n,,,,=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 =
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элемен ы: φ1,2 = φ1,3 = φ1,6 = φ1,7 = φ6,8 = 
= –Тд; φ3,5 = φ7,9 = φ7,10 = φ7,11 = Тд; φ1,1 = φ2,2 = φ3,3 = φ4,4 = φ6,6 = φ7,7 = φ8,8 = φ10,10 = 1; φ5,3 = –βв3Тд; φ5,5 = 
= 1–α в3Тд; φ9,7 = –βнТд;  φ9,9 = 1–αнТд; φ11,11 = 1–αaТд.
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q будут являться следующие: 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв3Тд; ϕ5,5 = 1–α в3Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 



















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета в режиме висение 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете в режиме висение (планерная составляющая 
спектра сигнала отсутствует, имеет место лишь спектральная составляющая, 


































































































где индекс «су» относится к силовой установке вертолета. 
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: 
a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,5 = –αв4; a9,7 = –βн; 
a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в35,5 2 σα=g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 2а11,11 2 аg σα= . 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв3Тд; ϕ5,5 = 1–α в3Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 



















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета в режиме висение 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете в режиме висение (планерная составляющая 
спектра сигнала отсутствует, имеет место лишь спектральная составляющая, 


































































































где индекс «су» относится к силовой установке вертолета. 
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: 
a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,5 = –αв4; a9,7 = –βн; 
a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
ав3в35,5 2 σα=g ; нн9,9 2 σα=g ; 2а11,11 2 аg σα= . 
 
 4,4  6,6  7,7  8,8  10,10  ; 5,3  в3 д; 5,5   в3 д; 9,7  н д;  
9,9  н д; 11,11  a д. 
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1,2  1,3  1,6  1,7  6,8  ; 2,4  ; 3,5  7,9  7,10  7,11  ; 5,5  в4; 9,7  н; 
9,9  н; 11,11  a. 





а11,11 а . 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3  –βв3Тд; ϕ5,5  1–α в3Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 



















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета в режиме висение 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете в режиме висение (планерная составляющая 
спектра сигнала отсутствует, имеет место лишь спектральная составляющая, 


































































































где индекс «су» относится к силовой установке вертолета. 
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: 
a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,5 = –αв4; a9,7 = –βн; 
a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в35,5 2 σα=g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 2а11,11 2 аg σα= . 
Полет вертолета в режиме висения
Модель вектора состояния, описывающ го взаим ое перемещение носителя РЛС ВБ и вер-
толета при его полете в режиме висения (планерная составляющая спектра сигнала отсутству-
ет, имеет место лишь спектральная составляющая, обусловленная отражениями сигнала от 
силовой установки вертолета), имеет следующий вид:
– 365 –
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= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв3Тд; ϕ5,5 = 1–α в3Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 



















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета в режиме висение 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете в режиме висение (планерная составляющая 
спектра сигнала отсутствует, имеет место лишь спектральная составляющая, 


































































































где индекс «су» относится к силовой установке вертолета. 
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: 
a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,5 = –αв4; a9,7 = –βн; 
a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в35,5 2 σα=g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 2а11,11 2 аg σα= . 
 (18)
где индекс «су» относится к силовой установке вертолета.
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: a1,2 = a1,3 = 
= a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; 3,5 7,9 a7,10 = a7,11 = 1; 5,5  –αв4; a9,7  –βн; a9,9 = –αн; a11,11 = –αa.
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы:
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,3 = –βв3Тд; ϕ5,5 = 1–α в3Тд; ϕ9,7 = –βнТд;  
ϕ9,9 = 1–αнТд; ϕ11,11 = 1–αaТд. 



















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
Полет вертолета в режиме висение 
Модель вектора состояния, описывающего взаимное перемещение носителя 
РЛС ВБ и вертолета при его полете в режиме висение (планерная составляющая 
спектра сигнала отсутствует, имеет мес о лишь спектральная оставляющая, 


































































































где индекс «су» относится к силовой установке вертолета. 
Матрица А размерности 11×11 имеет следующие отличные от нуля элементы: 
a1,2 = a1,3 = a1,6 = a1,7 = a6,8 = –1; a2,4 = –1; a3,5 = a7,9 = a7,10 = a7,11 = 1; a5,5 = –αв4; a9,7 = –βн; 
a9,9 = –αн; a11,11 = –αa. 
Матрица G размерности 11×11 имеет следующие ненулевые элементы: 
2
ав3в35,5 2 σα=g ; 2нн9,9 2 σα=g ; 2а11,11 2 аg σα= . 
Т
анв4 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,5 = 1–αв4Тд; ϕ9,7 = –βнТд; ϕ9,9 = 1–αнТд;  
ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 
















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
После оценки фазовых координат взаимного перемещения вертолета  
и носителя РЛС ВБ в каждом калмановском фильтре необходимо найти такой ОФ 
из их матрицы в блоке оценок, в котором априорные сведения относительно 
режима и набора параметров полета вертолета будут наиболее близки к реально 
наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь место структурная 
неопределенность, обусловленная множествами гипотез относительно режима 
полета вертолета, и параметрическая неопределенность, обусловленная 
множествами гипотез относительно наборов параметров при каждом режиме его 
полета. Следовательно, в дальнейшем возникает необходимость проверки 
совокупности гипотез в соответствии с выбранным критерием согласия. 
В рамках калмановской теории фильтрации целесообразным является 
использование критерия согласия χ²-Пирсона, применяемого для проверки 
соответствия экспериментальных данных теоретической модели [6]. Согласно 
этому критерию на основе экспериментальных данных (в данном случае 
наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формируется 
случайная величина l2, которая при совпадении реального процесса и его модели 
должна обладать свойствами 2χ , т.е. 22 χ=l . Случайная величина l2 при 
калмановском подходе определяется следующим образом: 
)1()1()1()1( 1T2 +++=+ − kkkkl ZZ Ψ , (19) 
 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: φ1,2 = φ1,3 = φ1,6 = φ1,7 = 
= φ6,8 = –Тд; φ3,5 = φ7,9 = φ7,10 = φ7,11 = Тд; φ1,1 = φ2,2 = φ3,3 = φ4,4 = φ6,6 = φ7,7 = φ8,8 = φ10,10 = 1; φ5,5 = 
= 1–αв4Тд; φ9,7 = –βнТд; φ9,9 = 1–αнТд;  φ11,11 = 1–αaТд.
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения будут являться 
следующие:  
Т
анв4 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,5 = 1–αв4Тд; ϕ9,7 = –βнТд; ϕ9,9  1–αнТд;  
ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 
















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
После оценки фазовых координат взаимного перемещения вертолета  
и носителя РЛС ВБ в каждом калмановском фильтре необходимо найти такой ОФ 
из их матрицы в блоке оценок, в котором априорные сведения относительно 
режима и набора параметров полета вертолета будут наиболее близки к реально 
наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь место структурная 
неопределенность, обусловленная множествами гипотез относительно режима 
полета вертолета, и параметрическая неопределенность, обусловленная 
множествами гипотез относительно наборов параметров при каждом режиме его 
полета. Следовательно, в дальнейшем возникает необходимость проверки 
совокупности гипотез в соответствии с выбранным критерием согласия. 
В рамках калмановской теории фильтрации целесообразным является 
использование критерия согласия χ²-Пирсона, применяемого для проверки 
соответствия экспериментальных данных теоретической модели [6]. Согласно 
этому критерию на основе экспериментальных данных (в данном случае 
наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формируется 
случайная величина l2, которая при совпадении реального процесса и его модели 
должна обладать свойствами 2χ , т.е. 22 χ=l . Случайная величина l2 при 
калмановском подходе определяется следующим образом: 
)1()1()1()1( 1T2 +++=+ − kkkkl ZZ Ψ , (19) 
Т
анв4 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = 7,7 8,8 0,10 = ; ϕ5,5 = 1–αв4Тд; 9,7 –βнТд; ϕ9,9 = 1–αнТд;  
ϕ11,11 = 1–αaТд.
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 
















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
После оценки фазовых координат взаимного перемещения вертолета  
и носителя РЛС ВБ в каждом калмановском фильтре необходимо найти такой ОФ 
из их матрицы в блоке оценок, в котором априорные сведения относительно 
режима и набора параметров полета вертолета будут наиболее близки к реально 
наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь место структурная 
неопределенность, обусловленная множествами гипотез относительно режима 
полета вертолета, и параметрическая неопределенность, обусловленная 
множествами гипотез относительно наборов параметров при каждом режиме его 
полета. Следовательно, в дальнейшем возникает необходимость проверки 
совокупности гипотез в соответствии с выбранным критерием согласия. 
В рамках калмановской теории фильтрации целесообразным является 
использование критерия согласия χ²-Пирсона, применяемого для проверки 
соответствия экспериментальных данных теоретической модели [6]. Согласно 
этому критерию на основе экспериментальных данных (в данном случае 
наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формируется 
случайная величина l2, которая при совпадении реального процесса и его модели 
должна обладать свойствам  χ , т.е. 22 χ=l . Случайная величина l2 при 
калмановском подходе определяется ледующим образом: 
)1()1()1()1( 1T2 +++=+ − kkkkl ZZ Ψ , (19) 
Т
анв4 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = ; ϕ5,5 = 1–αв4Тд; ϕ9,7 = –βнТд; ϕ9,9 = 1–αнТд;  
ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 
















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
После оценки фазовых координат взаимного перемещения вертолета  
и носителя РЛС ВБ в кажд м калмановском фильтре необходи о найти такой ОФ 
из их матрицы в блоке оценок, в котором априорные сведения тн с тельно 
режима и набора пар метров полета вертолета будут наиболее близки к р ально 
наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь место структурная 
неопределенность, обусловленная множ ствами гипотез тносительно режима
полета вертолета, и параметрическая неопред ленность, бусловленная 
множествами гипотез относительно набо ов параметров при каж ом режиме его 
полета. Следоват льно, в дальнейшем возник ет необходимость проверки 
совокупности гипотез в соот е ствии с ыбранным критерием согласия. 
В рамках калмановской теории фильтрации целесообразным является 
использование крите ия согл сия χ²-Пирсона, применяемого для пр верки 
соответствия экспериментальных данных теоретической модели [6]. Согласно 
этому критерию на основе эксп риментальных данных (в данно  случае 
наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формируется 
случайная величина l2, которая при овпадении реальн го процесса и его модели 
должна обладать свойствами 2χ , т.е. 22 χ=l . Случайная величина l2 при 
калмановском подходе определяется следующим образом: 
)1()1()1()1( 1T2 +++=+ − kkkkl ZZ Ψ , (19) 
После оценк  фазовых координат взаимного перемещения вертолета  и носителя РЛС ВБ 
в каждом калмановском фильтре необходимо найти такой ОФ из их матрицы в блоке оценок, 
в котором априорные сведения относительно режима и набора параметров полета вертолета 
будут наиболее близки к реально наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь 
место структурная неопределенность, обусловленная множествами гипотез относительно ре-
жима полета вертолета, и параметрическая неопред л нность, об л вленная множествами 
гипотез относительн  наб ров параметров при каждом ежиме его по ета. Следовательно, в 
да ьнейшем в зникает необходимость проверки совокупности гипотез в с ответствии с вы-
бран ым критерие  согласия.
В рамках калмановск й теории фильтрации целесообразным является использование 
критерия согласия χ²-Пирсона, применяемого для проверки соответствия экспериментальных 
данных теоретической модели [6]. Согласно этому критерию на основе экспериментальных 
– 366 –
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данных (в данном случае наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формиру-
ется случайная величина l2, которая при совпадении реального процесса и его модели должна 
обладать свойствами χ2, т.е. l2 = χ2. Случайная величина l2 при калмановском подходе определя-
ется следующим образом:
Т
анв4 ,0,,0,0,0,,0,0,0,0 nnn=N . 
Матрица Ф будет иметь следующие отличные от нуля элементы: 
ϕ1,2 = ϕ1,3 = ϕ1,6 = ϕ1,7 = ϕ6,8 = –Тд; ϕ3,5 = ϕ7,9 = ϕ7,10 = ϕ7,11 = Тд; ϕ1,1 = ϕ2,2 = ϕ3,3 = 
= ϕ4,4 = ϕ6,6 = ϕ7,7 = ϕ8,8 = ϕ10,10 = 1; ϕ5,5 = 1–αв4Тд; ϕ9,7 = –βнТд; ϕ9,9 = 1–αнТд;  
ϕ11,11 = 1–αaТд. 
Ненулевыми элементами ковариационной матрицы Q шумов возбуждения 
















нн9,1111,9 Tqq σασα==  
После оценки фазовых координат взаимного перемещения вертолета  
и носителя РЛС ВБ в каждом калмановском фильтре необходимо найти такой ОФ 
из их матрицы в блоке оценок, в котором априорные сведения относительно 
режима и набора параметров полета вертолета будут наиболее близки к реально 
наблюдаемому процессу на его входе. При этом будет иметь место структурная 
неопределенность, обусловленная множествами гипотез относительно режима 
полета вертолета, и параметрическая неопределенность, обусловленная 
множествами гипотез относительно наборов параметров при каждом режиме его 
полета. Следовательно, в дальнейшем возникает необходимость проверки 
совокупности гипотез в соответствии с выбранным критерием согласия. 
В рамках калмановской теории фильтрации целесообразным является 
использование критерия согласия χ²-Пирсона, применяемого для проверки 
соответствия экспериментальных данных теоретической модели [6]. Согласно 
этому критерию на основе экспериментальных данных (в данном случае 
наблюдаемого процесса на входе алгоритма распознавания) формируется 
случайная величина l2, которая при совпадении реального процесса и его модели 
должна обладать свойствами 2χ , т.е. 22 χ=l . Случайная величина l2 при 
калмановском подходе определяется следующим образом: 
)1()1()1()1( 1T2 +++=+ − kkkkl ZZ Ψ , (19) (19)
где векторы Ψ(k+1) и Z(k+1) определяются в соответствии с уравнениями (5) и (7) соответ-
ственно.
Проверка согласия априорных сведений реально наблюдаемому процессу производится 
путем вычисления величины l2(k+1) и сравнения ее с граничным значением 
где векторы Ψ(k+1) и Z(k+1) определяются в соответствии с уравнениями (5) и (7) 
соответственно. 
Проверка согласия априорных сведений реально наблюдаемому процессу 
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На рис. 8–11 представлены зависимости вероятностей правильного распознавания ста-
ционарного режима полета вертолета (РС), с ускорением (РУ), с торможением (РТ), в режиме 
висения (РВ) при отношениях сигнал/шум 14, 20 и 24 дБ, а в табл. 1 – значения МОЖ (M[·]), 
СКО (σ[·]) и доверительных интервалов (I0,95) вероятностей правильного распознавания при 
времени сопровождения-распознавания 2 с.
Из анализа приведенных результатов следует, что вероятность правильного распознава-
ния режима полета вертолета при времени сопровождения-распознавания 2 с и отношении сиг-
нал/шум q = 14…24 дБ составляет:
для стационарного полета – 0,75…0,93;
для полета с ускорением – 0,74…0,91;
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На рис. 8–11 представлены зависимости вероятн с ей правильного 
распознава ия стационарного режима полета вертоле а (РС), с ускорением (РУ), 
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распознава ия 2 с.
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Таблица 1
Table 1
q, дБ Вероятность M[∙] σ[∙] I0,95
14
РС 0,76 0,02 0,75; 0,78
РУ 0,75 0,03 0,74; 0,77
РТ 0,77 0,02 0,75; 0,78
РВ 0,76 0,02 0,75; 0,77
20
РС 0,82 0,03 0,83; 0,85
РУ 0,83 0,02 0,82; 0,84
РТ 0,83 0,02 0,81; 0,84
РВ 0,83 0,03 0,81; 0,85
24
РС 0,91 0,02 0,90; 0,93
РУ 0,9 0,01 0,89; 0,91
РТ 0,9 0,02 0,89; 0,92
РВ 0,91 0,01 0,90; 0,92
для полета с торможением – 0,75…0,92;
для висения – 0,75…0,92.
Таким образом, на основе многомерной линейной дискретной калмановской фильтрации и 
при частично заданной структуре автоселектора скорости носителя РЛС ВБ был синтезирован 
алгоритм распознавания режима полета вертолета  и получены его точностные и вероятност-
ные характеристики.
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